














NUMERICAL ANALYSIS OF TWO-DIMENSIONAL COMPRESSIBLE FLOW  
IN ULTRA-HIGHLY LOADED TURBINE CASCADE 








 The objective of this study is to obtain the knowledge to apply an ultra-highly loaded turbine cascade (UHLTC) with 
the turning angle of around 160 degrees to a practical gas turbine. In the present study, the two-dimensional flows in three 
types of UHLTC, which are different in the maximum blade thickness, were analyzed numerically for the subsonic and 
the supersonic exit Mach number conditions in order to clarify the influence of the blade profile itself on the shock 
formation and the associated loss generation. The computed results clarified that the increase of the exit Mach number 
intensified the shock wave on the suction surface around the blade trailing edge and consequently strengthened its 
interaction with the boundary layer on the suction surface and reduced the outlet flow angle. The interaction of shock 
wave with the boundary layer increased the profile loss by generating the boundary layer separation according to the 
decrease of maximum blade thickness. 














































































表 2 に境界条件を示す． 
入口および出口境界の軸方向位置はそれぞれ
Z/Cax=-2.0 と 6.0 に設定した．ここで Z/Caxは翼前縁(LE)















Fig.1 Configuration of UHLTC 


















全圧損失係数 ： Cpt = ( Ptin - Pt ) / Ptin (1) 
 












2 に全圧損失係数 Cpt のピッチ方向質量平均値として定
義される形状損失係数 Cptpの軸方向分布を，図 3 に翼間
マッハ数分布を，図 4には翼面静圧係数 Cps分布を示す．
また，図 5 に翼間 Cps分布を，図 6 に翼後縁部付近の Cpt
分布と流線を重ねた図を示す． 





























































Fig.6 Distribution of Cpt and streamline (Original, Mout=1.2) 
つぎに Up 翼および Down 翼の結果について，Original
翼の結果と比較しながら考察する．図 7 に各翼形状に対
する Cptpの軸方向分布を，図 8 と 9 に各翼形状に対する
翼面 Cps分布と翼面マッハ数分布をそれぞれ示す．図 10
に各翼形状に対する翼間流路前半部の負圧面近傍におけ
る Cpt分布と流線を重ねた図を，図 11 と 12 に Up 翼と
Down 翼における翼間マッハ数分布と翼間 Cps 分布をそ
れぞれ示す．図 13 に Up 翼と Down 翼における翼後縁部
付近の Cpt分布と流線を重ねた図を，図 14 に各翼形状に
対するピッチ方向質量平均した流出角 θ,p分布を示す． 
























かけての流路の拘束力が強くなることで，図 14 より Up


























































































(b) Original (Mout=1.2)          (c) Down (Mout=1.2)   










(a) Up (Mout=1.2)      (b) Down (Mout=1.2) 









   (a) Up (Mout=1.2)       (b) Down (Mout=1.2) 














(a) Up (Mout=1.2)       (b) Down (Mout=1.2) 

















図 15，16 および 17 に，形状損失 Cptp，翼面 Cps分布お
よび翼面マッハ数分布の軸方向分布を，出口マッハ数
Moutをパラメータとしてそれぞれ示す．図 18，19 および
20 に，Mout=1.0 と Mout=1.4 における翼間マッハ数分布，
翼間Cps分布および翼後縁部付近の Cpt分布と流線を重ね
た図をそれぞれ示す．また，図 21 には Moutに対するピ
ッチ方向質量平均出口流出角 θ,pの変化を示す． 
図 15 より，Moutの増加に伴い流路後半部における損失









































































を増強させたと考えられる．また，図 21 より Moutの増
加に伴い流出角 θ,pが低下していることが分かる．これは，


















































(a) Mout=1.0                (b) Mout=1.4 











(a) Mout=1.0                 (b) Mout=1.4 














(a) Mout=1.0                 (b) Mout=1.4 











































































図 22 に各翼形状に対する Mout=1.0 および Mout=1.4 にお
ける Cptpの軸方向分布を示す．図 23 には Up 翼と Down
翼に対する Mout=1.0 および Mout=1.4 における翼後縁部付
近の Cpt分布と流線を重ねた図を示す．図 24 と 25 に各
翼形状に対するMout=1.0およびMout=1.4における翼面Cps
分布と翼面マッハ数分布をそれぞれ示す．また図 26 と
27 に，Up 翼と Down 翼に対する Mout=1.0 および Mout=1.4
における翼間マッハ数分布と翼間 Cps 分布をそれぞれ示
し，図 28には各翼形状に対するMoutと θ,pの関係を示す． 








なったためと考えられる．また，図 28 より Original 翼の
場合と同様にUp翼およびDown翼の場合においてもMout




















































(c) Down (Mout=1.0)         (d) Down (Mout=1.4) 

























 (b) Mout=1.4 









































(a) Mout=1.0        (b) Mout=1.4 



















(c) Down (Mout=1.0)         (d) Down (Mout=1.4) 



















(c) Down (Mout=1.0)         (d) Down (Mout=1.4) 
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